Analisi CFD della fase di transitorio del lancio di un UAV by BASILE, FEDERICO
UNIVERSITA' DEGLI STUDI DI PISA
Facoltà di Ingegneria
Corso di Laurea in Ingegneria Aerospaziale
Tesi di laurea
Analisi CFD della fase di transitorio
del lancio di un UAV 
Candidato                                                                                        Relatori 
Federico Basile                                                                                Prof. Ing. Giovanni Lombardi
                                                                                  Ing. Marco Maganzi
                                                                                    Ing. Rubens Curatula
Anno accademico 2014-2015
1
Indice
            
            Introduzione
1. Capitolo 1 
            1.1 - Generalità sugli UAV
            1.2 - Caratteristiche di HORUS
            1.3 - Procedura di lancio
2. Capitolo 2
            2.1 - Procedura simulazione cfd usata
            2.2 - Mesh immerse - overset mesh
            2.3 - 6Dof-DFBI
            2.4 - Campagna di prove e impostazioni delle simulazioni
3. Capitolo 3
            3.1 - Risultati, grafici e immagini
3.2 - Commenti alle soluzioni
4. Capitolo 4
4.1 - Conclusioni 
4.2 - Sviluppi futuri
           Ringraziamenti
           Bibliografia
2
Introduzione
Il presente elaborato ha lo scopo di illustrare il lavoro effettuato per la simulazione CFD  nella fase
transitoria del lancio di un UAV (Horus) tramite il software commerciale CD-ADAPCO  STAR
CCM+ Vers 9.02.005.
La prima parte dell' elaborato comprende una breve descrizione e classificazione dei velivoli UAV,
in base al peso, autonomia e missione operativa.
In seguito si parla del UAV trattato in questo elaborato, descrivendone i tratti salienti e fornendo
alcune immagini del  disegno CAD.
Vengono poi descritti il decollo di Horus, le modalità e le differenze tra i due tipi di decolli previsti,
e il transitorio, che fa seguito al lancio, quando il velivolo estrae le superfici alari mobili e l'elica,
iniziando così la vera fase di volo.
Successivamente si passa all'analisi della metodologia e della procedura, con i quali si è fatta la
simulazione CFD, spiegandone i contenuti teorici, la procedura pratica e i passaggi con cui si è
arrivati  a  definirla.  Si  completa  questa  parte  illustrando come è  stata  settata  la  procedura  e  la
simulazione. 
Infine  vengono  riportati  i  dati  della  simulazione  con  grafici,  interpretazioni,  commenti  e  le
conclusioni. 
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CAPITOLO 1
1.1  Descrizione e classificazione degli UAV
Il termine UAV, è l' acronimo inglese di “Unmanned aerial vehicle” cioè un velivolo caratterizzato
dall'assenza del pilota umano a bordo. 
Il volo di un “UAV” è controllato dal computer a bordo del velivolo; un pilota o un navigatore
eseguono un controllo remoto dal terreno o da un altro veicolo.
L'inclusione del termine aeromobile sottolinea che, indipendentemente dalla posizione del pilota e/o
dell'equipaggio di volo, le operazioni devono rispettare le stesse regole e le procedure degli aerei
con pilota ed equipaggio di volo a bordo.
Sebbene in un primo tempo lo sviluppo e l'esigenza di questo tipo di velivoli era riservato all'ambito
militare, a seguito del rapido progresso tecnologico registrato nel corso degli anni duemila e grazie
alla loro versatilità, gli UAV hanno cominciato ad essere utilizzati anche in ambito civile, dove sono
impiegati nella sorveglianza aerea delle coltivazioni, in aerofotogrammetria, per effettuare riprese
aeree cinematografiche, in operazioni di ricerca e salvataggio, nel controllo di linee elettriche e
condutture petrolifere e nel monitoraggio della fauna selvatica.
In ambito civile, nei paesi anglosassoni, viene utilizzato in prevalenza il termine"drone" piuttosto
che quello originario di UAV ("unmanned aerial vehicle").
Oggi il loro utilizzo è ormai consolidato per usi militari e crescente anche per applicazioni civili, ad
esempio in operazioni di prevenzione e intervento per emergenza incendi, per usi di sicurezza non
militari, per sorveglianza di oleodotti, con finalità di telerilevamento e ricerca e, più in generale, in
tutti  i  casi  in  cui  tali  sistemi  possano  consentire  l'esecuzione  di  missioni  "noiose,  sporche  e
pericolose"  (dull,  dirty  and  dangerous)  spesso  con  costi  e  rischi  minori  rispetto  ai  velivoli
tradizionali.
Il decollo di questi velivoli può avvenire in tre diversi modi principali:
1) Come un normale velivolo pilotato da pilota.
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2) Decollo tramite slitte/silos di lancio
3) Decollo tramite lancio a mano di un operatore
Ovviamente alla prima tipologia di decollo appartengono tutti quegli UAV che hanno dimensioni e
caratteristiche  paragonabili  ai  velivoli  convenzionali,  mentre  per  gli  UAV di  medie  e  piccole
dimensioni (e pesi) si può ricorrere alle altre due modalità.
Il termine UAV comunque designa una vasta gamma di velivoli, in termini di MTOW, dimensioni e
autonomia, sia chilometrica sia oraria.
Nella seguente tabella si fornisce una classificazione in base proprio ai  suddetti parametri,  cioè
dimensioni, autonomia e MTOW. (2)
Categoria Acronimo MTOW
(Kg)
Quota operativa
(m)
Autonomia
oraria
(h)
Autonomia
chilometrica
(Km)
Nano η < 0,0250 100 <1 <1
Micro μ < 5 250 1 <10
Mini Mini < 30 150-300 <2 <10
Close Range CR 150 3000 2-4 10-30
Short Range SR 200 3000 3-6 30-70
Mediunm Range MR 1250 5000 6-10 70-200
Medium Range Endurance MRE 1250 8000 10-18 >500
Low altitude Deep penetration LADP 350 50-9000 0.5-1 >250
Low altitude long endurance LALE < 30 3000 >24 >500
Medium Altitude Long Endurance MALE 1500 14000 24-48 >500
Strategic UAV 
High Altitude Long Endurance HALE 12000 20000 24-48 >2000
Special purpose UAV 
Unmanned combat aerial vehicle UCAV 10000 10000 2 1500
Lethal LETH 250 4000 3-4 300
Decoy DEC 250 5000 >4 0-500
Stratospheric STRATO ND 20000-30000 >48 >2000
Exo – stratospehric EXO ND >30000 ND ND
Space SPACE ND ND ND ND
Tabella 1. Classificazione degli UAV, per MTOW, autonomia oraria e chilometrica. 
In rosso le categorie a cui non appartiene nessun UAV fin ora realizzato.
E' evidenziato in giallo la categoria al quale appartiene il velivolo oggetto di questa tesi.
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1.2 Descrizione di Horus
Horus è quindi un velivolo classificato come micro UAV, è dotato di canard,  con ala a freccia
negativa ed è propulso da un motore elettrico posizionato anteriormente al velivolo.
Nella seguente tabella sono riassunte le caratteristiche principali di HORUS (1):
Massa (Kg) 1.999 
Apertura alare (m) 1.775 
Lunghezza (m) 1.0
Potenza (w) 450
Tabella 2. Principali caratteristiche di HORUS e matrice di Inerzia
Nelle successive foto dal modello CAD, è evidenziata la sua geometria. 
Figura 1: Vista di Horus dall'alto.
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Figura 2: Vista di Horus frontale.
Figura 3: Vista di Horus laterale.
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Figura 4: Vista di Horus in prospettiva.
L' ala, dotata di winglet per ridurre la resistenza indotta in crociera, è divisa in due semi ali staccate
e incernierate ad un perno posizionato vicino al cono di coda del velivolo. 
Figura 5: Particolare di Horus: il perno dell'ala
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Figura 6: Particolare di Horus: la winglet.
Il  canard  anteriore  è  anch'esso  diviso  in  due  parti  e  incernierato  in  un  perno  posizionato
anteriormente alla fusoliera. Il canard ha freccia nulla ed è dotato di alette di bordo di uscita mobili,
che fungono da equilibratore.
Figura 7: Particolare di Horus: il perno del canard.
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Figura 8: Particolare di Horus: il canard e l'equilibratore ruotato.
Il motore elettrico è posizionato anteriormente al velivolo, ancorato alla fusoliera, vicino all'elica
(non presente nel modello CAD) e davanti al canard.
Figura 9: Particolare di Horus: il motore e l'ogiva dell'elica.
1.3 Procedura di lancio di HORUS
Horus può essere lanciato o da un silos oppure da un operatore manualmente.
Nel caso del lancio tramite silos, (il caso studiato in questo lavoro, in quanto il lancio da parte di un
operatore è abbastanza casuale e non ripetibile) la procedura prevede che esso avvenga con tutte le 
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superfici  alari  (ali  e  canard)  chiusi  in  posizione  retratta,  così  come  l'elica  e  le  winglet,  come
illustrato in figura:  
Figura 10: Horus prima del lancio, geometria usata nella simulazione.
Dalle seguenti immagini si nota come siano vicine le superfici alari di Horus quando sono 
racchiuse; in particolare la vicinanza tra i bordi di uscita del canard e la fusoliera durante fase di 
apertura delle superfici alari, e anche tra le due superfici che compongono il canard stesso. 
Figura 11: Horus prima del lancio, geometria usata nella simulazione. 
Vista laterale
11
Figura 12: Horus prima del lancio, geometria usata nella simulazione.
Vista frontale
Il lancio avviene ad una velocità di 16 m/s.  
Per  il  presente  lavoro  si  è  considerato  unicamente  il  lancio  in  orizzontale,  a  quota  0  m  ,
considerando quindi condizioni standard di atmosfera.
All'uscita dal silos, (t=0) le superfici alari iniziano a muoversi,  le due semi-ali si aprono ruotando
attorno al perno in un tempo di 0.15 secondi e il movimento avviene in direzione della coda. Le due
superfici  alari  ruotano di 85° ciascuna,  pertanto la posizione finale è a freccia negativa con un
angolo di -5°. Durante questa apertura si estendono anche le winglet, che sono una semplice lastra 
metallica posizionata all'estremità di ogni singola semi-ala. La presenza delle winglet nel presente
lavoro è stata trascurata, in quanto di difficile modellazione, (sono presenti infatti dei contatti tra
l'ala e la winglet stessa quando questa è ancora retratta) e poichè ci si trova in nella situazione
transitoria di lancio della durata di 0.2 secondi, la loro presenza è stata ritenuta insignificante.
Terminata l'apertura delle semi-ali si aprono le due superfici che compongono il canard in un tempo
compreso tra t=0.15s e t=0.2s. Anche queste superfici, durante l'estrazione, ruotano attorno al perno
situato nella parte anteriore della fusoliera. 
L'apertura di queste superfici avviene con una rotazione concorde al verso della velocità, perciò in
avanti, l'angolo di apertura è di 90° per cui il canard è privo di angolo di freccia.
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Il canard è caratterizzato dalla presenza di due superfici mobili situate in prossimità del bordo di 
uscita che hanno la funzione di equilibratori. Queste superfici mobili ruotano durante l'apertura del
canard, per trimmare correttamente il velivolo; nel presente lavoro, per semplicità, le superfici non 
ruotano e in pratica non vengono azionate. Per simularne l'effetto, comunque, anche se in maniera
approssimativa e senza effetti di transitorio evidentemente, viene aggiunta una forza aerodinamica
concentrata, situata all'altezza del perno di rotazione del canard, risultante dalla differenza tra due
prove CFD “statiche” del velivolo con superfici deflesse e non.
Durante l'intervallo di tempo [0-0.2] secondi, si apre anche l'elica, che non è stata modellizzata nella
simulazione, in quanto si era interessati principalmente allo studio della fase di volo tra t=0 e t=0.2,
in cui l'elica non è in funzione. 
Successivamente all'intervallo [0-0.2] secondi, il velivolo procede con tutte le superfici alari aperte
con elica funzionante e superfici mobili del canard deflesse.
La spinta del motore (di 28 N che diventano 16.8 N tenendo conto di un rendimento complessivo
del gruppo motore ed elica di 0.6) e la deflessione dell'equilibratore sul canard provocano due forze
come  detto,  perpendicolari  in  quanto  il  canard  genera  una  forza  di  portanza  mentre  il  motore
fornisce una spinta di trazione. Le due forze vengono simulate a partire dal tempo t=0.2 con due
forze  concentrate, di circa 16.8 N di modulo quella di trazione e di circa 9.5 N di modulo quella
verticale del canard.  
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CAPITOLO 2
2.1 Procedura per la preparazione della
simulazione CFD
Il primo passo per effettuare la simulazione è stato quello di individuare la procedura e gli strumenti
più adatti a compierla.
Innanzitutto, dovendo simulare il movimento di alcune superfici, si è reso necessario l'uso delle
nuove funzioni implementate sulle versioni 7, 8 e 9 di Star ccm+ cioè le “Overset Region” che trova
la traduzione in italiano come “mesh immerse”.
Si è quindi iniziato a compiere prove di simulazione, con corpi ravvicinati in movimento, aventi la
forma simile a profili alari, così da scoprire e sperimentare le procedure (function e overset mesh) e
le problematiche che si sarebbero potute avere con la simulazione finale. 
Il fatto che i corpi in movimento fossero molto ravvicinati tra loro, ha reso necessario in particolare
l'uso della versione 8 o 9  di STAR CCM+, poiché in queste ultime versione, è implementata la
possibilità che due o più regioni di overset si intersechino tra di loro.
Successivamente si è poi lavorato sul modello di Horus, prima al CAD (sul software commerciale
Solidworks vers. 2011) per cercare di pulire la geometria, eliminando intersezioni o parti inutili,
come i perni delle superfici alari, successivamente si è esportato il file con uno di interscambio, al
programma ANSA, per verificare che non ci fossero altri problemi di geometria.
Proprio durante la “pulitura” della geometria con il CAD, ci si è accorti che il modello così com'era,
non poteva essere usato per la simulazione, poiché gli equilibratori ruotati dei canard intersecavano
la fusoliera durante la rotazione del canard stesso, quando questo era in posizione retratta. Questo
ha obbligato a  rivedere la  procedura che si  era  ipotizzata  all'inizio e ha costretto  a  rivedere la
geometria del canard, eliminando l'equilibratore, e sostituendolo successivamente, con una forza
equivalente a quella prodotta dalla sua rotazione. 
La simulazione quindi veniva divisa in due parti, la prima caratterizzata dall'apertura delle superfici
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alari e del canard e la seconda caratterizzata dall'inserimento delle forze di resistenza e portanza del
canard posizionate all'altezza del perno di rotazione del canard stesso.  
Infine, anche qui con un opportuno file di interscambio, si è importato il file nel programma STAR
CCM+. 
Inizialmente si è proceduto ad una simulazione CFD statica, nella quale il modello è stato provato
in configurazione “aperta”, ma fissa, cioè con ali e canard estratti, per verificare che non ci fossero
problemi nella generazione della mesh anche nelle zone tra le semi-ali e fusoliera, e tra canard e
fusoliera. 
In seguito si è effettuata una seconda prova CFD statica, suddivisa in due prove separate, entrambe
con la configurazione completa di HORUS. Ancora una volta superfici alari e canard sono stati
mantenuti fissi ed estesi, si è quindi valutato la differenza tra la configurazione canard con rotazione
dell'equilibratore e configurazione con canard senza rotazione dell'equilibratore,  per calcolare la
differenza in termini di portanza e resistenza delle due configurazioni. Come detto queste due forze
sono state ricavate per differenza e  poi inserite come forze concentrate  esterne attivate  dopo il
tempo t=0.2 s durante la simulazione finale.
Una terza prova è stata effettuata usando questa volta il modello di horus completo dotato del solo
canard  mobile,  in  modo  da  valutare  per  la  prima  volta  l'uso,  di  più  regioni  di  overset  che  si
intersecavano.
La prova successiva è stata effettuata questa volta con 4 regioni di overset per simulare l'intero
movimento delle 4 superfici mobili. Ci si è accorti che le quattro regioni di overset non bastavano,
poiché anche la fusoliera, nonostante fosse fissa, aveva bisogno di una ulteriore regione di overset a 
causa dell' interazione tra le zone di overset delle superfici mobili e la fusoliera stessa.
La  prova  successiva  è  stata  effettuata  quindi  modificando  la  geometria  attraverso  il  CAD  e
costruendo ben 5 regioni di overset, in preparazione della simulazione finale inoltre si sono retratte
tutte le superfici alari, come illustrato nella figura seguente:
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Figura 13: Horus con le 5 regioni di overset.
Nella figura 13 si può notare la presenza delle 5 zone di overset, la rossa, la più grande, è quella
della fusoliera che contiene tutte le altre regioni di “overset” quando Horus si trova con tutte le
superfici alari raccolte. Tutte le forme delle regioni di overset sono cilindriche; quattro di questi
cilindri (quelli che contengono le semi-ali e i canard) sono a base ellittica mentre quello grande
della fusoliera è a base circolare. La forma delle regioni di overset non ha una grande influenza, sui
risultati  di  una  simulazione,  però  si  è  notato  che  tendenzialmente,  con  forme più  arrotondate,
diminuivano i problemi dovuti alla mesh, per cui si è deciso di implementare le regioni di overset
direttamente dal CAD in modo da poter dare una forma più “libera”.
Quest'ultima simulazione è stata fondamentale, poiché per la prima volta  si è simulata la completa
apertura di tutte le superfici mobili di Horus, inserendo tutte le intersezione delle zone di overset. 
Durante quest'ultima prova si sono quindi messe appunto esattamente le function che regolano il
movimento delle superfici alari e canard e per la prima volta si è simulata la vera apertura delle
superfici mobili, in quanto nelle precedenti prove di movimenti (per scongiurare problemi di mesh
dovuti all'eccessiva vicinanza delle superfici che necessitano di mesh più dense e corpose e quindi
maggiori tempi di calcolo) si era sempre simulata la chiusura delle superfici e mai l'apertura.
Tutte queste prove avevano solamente lo scopo di validare la procedura per la simulazione finale, 
per cui sono state eseguite con mesh abbastanza rada e domini di calcolo molto ridotti al limite
dell'accettabilità in termini di dimensioni rispetto a quelle del modello, per  poter velocizzare le
prove, anche in considerazione del fatto che sono state effettuate con un normale pc casalingo.
L'ultimo passo compiuto prima di effettuare la simulazione finale, è stato quello di comprendere e
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usare la procedura a 6 GdL, cioè la possibilità di effettuare la simulazione completa che tenga conto
delle equazioni del moto e dei 6 gradi di libertà di un corpo libero.
Quest'ultima  procedura  consente  appunto  di  simulare  molto  efficacemente  il  lancio,  poiché  è
possibile estrarre molti dati numerici sull'intera dinamica durante tutta la fase di volo successiva al
lancio come per esempio: velocità angolari, angoli di assetto rispetto agli assi cartesiani, posizione
del velivolo (cioè la traiettoria) oltre naturalmente ai dati usuali che è possibile ricavare da una
simulazione CFD quali forze di portanza di resistenza e momenti aerodinamici. 
Per capire il funzionamento della procedura 6 GdL, si sono effettuate varie prove, con il modello di
Horus alle volte completo, altre solamente con alcune superfici mobili in movimento.
Successivamente, dopo aver trovato il giusto setting per tutti i parametri e una mesh adatta per la
simulazione, si è iniziato ad effettuare delle simulazioni che fossero il più vicino possibile a quella
finale, al fine di testare tutta la procedura nei dettagli: overset, 6 DFBI, e le function per azionare i
movimenti delle superfici alari.
La simulazione finale è stata impostata con questi parametri sperimentati in precedenza, come sarà
spiegato meglio nel seguito.
2.2 Mesh immerse, Overset mesh
Le mesh immerse o “Overset mesh” vengono utilizzate per discretizzare un dominio di calcolo
composto da più mesh che si sovrappongono tra di loro in modo arbitrario. 
Questa metodologia è particolarmente utile in problemi che hanno a che fare con uno o più corpi in
movimento,  nonché  studi  di  ottimizzazione.  Nella  maggior  parte  dei  casi,  l'  utilizzazione  dell'
Overset mesh non richiede alcuna modifica alla mesh dopo la generazione iniziale, offrendo così
una maggiore flessibilità rispetto alle tecniche di mesh standard.
Qualsiasi  problema,  che contiene delle  zone di  “overset  mesh”,  è  composto  da  una regione  di
“sfondo” che racchiude l'intero dominio soluzione e una o più regioni piccole contenenti i corpi
all'interno del dominio. 
Come si vede dalla figura seguente, il corpo viene racchiuso in un involucro esterno, che delimita
appunto la zona di “overset mesh”. L'involucro esterno (di cui si è parlato in precedenza, quando si
è  accennato alla  forma che questo ha nel  caso di Horus)  nella  simulazione viene settato come
overset mesh nel menù a tendina apposito.
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Uno schema con cui rappresentare l' “overset mesh” è il seguente: 
Figura 14: Schema di impostazione delle regioni di overset. (3)
In una zona di “overset mesh”, le celle si dividono in celle attive, inattive, o “accettori”. 
Le equazioni del moto sono risolte solamente nelle celle attive e non in quelle inattive. Queste
ultime però possono diventare attive qualora siano ferme.
Le celle “accettori” separano le celle attive da quelle inattive, e servono per accoppiare le celle delle
due griglie, cioè le regioni di background e quelle di overset.
Il calcolo nelle regioni di Overset è fatto secondo il seguente schema:
Figura 15: Schema di funzionamento dell' overset. (3)
Ci si propone, ad esempio, di valutare la grandezza in esame nei due punti C, che sono il baricentro
delle celle nelle maglie blu e rossa.
Il valore della grandezza nel punto C, appartenente alla griglia blu, viene valutato in base al valore
(pesato secondo un opportuno coefficiente) della grandezza nei punti N1, N2, N3; inoltre si tiene
conto del valore della stessa grandezza nei punti N4, N5, N6 appartenenti alla griglia rossa, della
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zona  di  overset.  Queste  ultime  celle  vengono  scelte  in  base  a  quelle  coinvolte  dalla  cella
schematizzata con la linea tratteggiata blu, che è chiamata cella “acceptor”. 
La stessa cosa avviene, con la grandezza che si vuole valutare, nel punto C della griglia rossa, la
valutazione  della  grandezza  avviene  secondo  la  valutazione  della  stessa  grandezza  (e  pesata
opportunamente da una serie di coefficienti) nei punti N1, N2, N3 della griglia rossa stessa, più la
valutazione della grandezza nei punti N4, N5, N6 appartenenti alla griglia blu, che si trovano in
celle coinvolte dalla cella “acceptor” rossa tratteggiata. 
Nella seguente formula si vede, schematicamente, il funzionamento dell' overset mesh.
Per  effettuare  l'interpolazione  si  possono  poi  usare  diversi  metodi,  implementati  nel  software
solutore.
La soluzione viene calcolata contemporaneamente in tutte le celle attive, per cui il tempo di calcolo
e di convergenza non è molto diverso da quello di una griglia normale con le stesse dimensioni.
Il vantaggio di questa metodologia è che la mesh viene generata una sola volta all'inizio, prima di 
iniziare  la  soluzione,  consentendo  quindi  di  risparmiare  tempo;  questo  comporta  una  drastica
semplificazione nello studio di oggetti complessi e ravvicinati in movimento. Un altro vantaggio è
che è possibile lo studio di diversi corpi nella stessa regione di background, basta solo sostituirli; il
motivo  è  che  la  mesh  generata  nella  regione  di  background  non  dipende  più  dalla  geometria
dell'oggetto. (3)
2.3 Procedura DFBI, 6DoF
La procedura DFBI o 6 DoF, consiste in una simulazione di un corpo con 6 gradi di libertà, cioè 3
traslazioni e 3 rotazioni.  
La simulazione del campo fluidodinamico attorno al corpo avviene in contemporanea con il calcolo
delle forze e dei momenti agenti su di esso. In pratica, ad ogni “time step” il programma risolve le
equazioni del campo fluidodinamico calcolando forze e momenti agenti sul velivolo e in seguito,
attraverso  le  leggi  cardinali  della  dinamica,  vengono  ricalcolate  le  posizione  del  baricentro  e
l'assetto del velivolo.
Nella simulazione è perciò anche possibile inserire altre forze, come forze concentrate, propulsive, e
la stessa forza di gravità, ricavandone ovviamente anche l'effetto che queste hanno in una vera e
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acc i if a f=å
propria simulazione della dinamica.
I  dati  di  input  naturalmente  sono l'assetto,  la  posizione iniziale  del  velivolo,  la  velocità,  i  dati
relativi alla massa, quindi il tensore di inerzia e la posizione del baricentro. 
Le equazioni a cui fa riferimento il modello DFBI sono quindi le seguenti: (4)
1° Equazione della dinamica:
 
2° Equazione della dinamica:
  
dove:
ω è la velocità angolare del corpo rigido;
M è il tensore di inerzia dell'oggetto;
n è il momento risultante che agisce sul corpo;
m è la massa del corpo;
v è la velocità del corpo;
f è la risultante delle forze agenti sul corpo.
La simulazione si completa ovviamente con il calcolo delle forze e momenti aerodinamici, agenti 
sul velivolo, con l'equazione delle forze esterne (gravitazionali) e concentrate.
In particolare le equazioni che regolano le forze aerodinamiche sono le seguenti: 
dove:
F è la forza aerodinamica complessiva agente sul corpo;
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fp è il vettore forza dovuto all'azione delle pressioni sulla superficie s;
fs è il vettore forza dovuto all'azione delle forze di attrito sulla superficie s;
nf è invece il vettore rispetto al quale si sta calcolando la forza aerodinamica s;
Le forze aerodinamiche di pressione e di attrito sono poi valutate secondo le relazioni seguenti: 
Forze di pressione:
dove:
fs pressure è la forza agente sulla superficie as;
ps è la pressione agente sulla superficie as;
as è l'area elementare su cui agisce la pressione ps;
Forze tangenziali:
dove:
τref è la pressione di riferimento;
fτ shear è la forza di attrito agente sulla superficie elementare as;
as è l'area elementare su cui agisce l'attrito;
Forza di gravità:
Infine si calcolano le equazioni dei momenti totali esterni agenti rispetto al baricentro G:
dove:
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è il momento aerodinamico dovuto alle forze di pressioni (normali) agenti sulle superfici; 
mentre:
è il momento aerodinamico dovuto alle forze di pressioni (tangenziali) agenti sulle superfici.
2.4 Campagna di prove e impostazioni delle
simulazioni
Dominio di calcolo:
Il  dominio  di  calcolo  scelto  nella  simulazione  ha  forma  cilindrica,  come  si  vede  dalle  figure
seguenti.
Figura 16: Vista frontale del volume di controllo.
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Figura 17: Vista prospettica del volume di controllo
La scelta del volume cilindrico è stata fatta perchè a parità di dimensioni, consente di eliminare
alcune  zone  lontane  dal  modello  (poco  importanti  ai  fini  della  simulazione)  consentendo  di
diminuire (anche se non in maniera rilevante) il numero di celle di volume. 
Horus è posizionato in modo da avere la fusoliera, quindi la direzione di avanzamento, lungo l'asse
X che, come si vede dalla figura, coincide con la direzione dell'altezza del cilindro.
Il diametro del cilindro è di 20 metri, cioè circa 20 volte l'apertura alare di Horus, un diametro
sufficiente per evitare gli effetti di parete.
L'altezza del dominio di calcolo è di 35 metri, cioè circa 35 volte l'apertura alare o la lunghezza di
fusoliera  di  Horus.  Questa  dimensione  del  dominio  di  calcolo  va  calcolata  tenendo  in
considerazione che il velivolo si sposta lungo l'altezza del dominio di calcolo di diversi metri, per
cui essa deve essere scelta in base al tempo totale della simulazione e alla velocità del velivolo.
Il velivolo infatti, al termine della simulazione non deve trovarsi eccessivamente vicino alla parete
anteriore, e non deve neppure trovarsi molto vicino (o peggio ancora fuori) alla zona di infittimento
della mesh.
Prove effettuate:
Il numero totale di prove effettuate è stato di 14; di cui 11 prove con i casi dinamici e 3 prove con  i
casi statici.
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Per stabilire come effettuare le prove si è partiti da una configurazione standard di base del modello,
della griglia di calcolo e delle impostazioni dei parametri della simulazione. Nelle altre simulazioni
si è  modificato un solo parametro per volta per vederne eventualmente le differenze.  In particolare
si è variato il time step, la griglia di calcolo, (usando una griglia uniforme oppure una griglia più
rada) la presenza o meno delle forze concentrate sul canard e motore, ed anche la durata della forza
agente sul canard, al fine di realizzare una traiettoria più accettabile.  Sono stati successivamente
estratti i grafici, i dati e le rappresentazioni grafiche al fine di evidenziare le differenze tra i vari
casi. Di seguito uno schema con tutte le prove effettuate:
Caso Time Step TS
(s)
Base
0.01 
0.05
0.002 
Option 0.01
0.005
Mesh Big 0.01
0.005
Mesh Unif 0.01
0.005
No force 0.01
0.005
Static 0.01
0.005
0.002
Prova di base: 
• Mesh
La mesh (sia di superficie sia di volume) per la prova di base, è stata effettuata direttamente tramite
il programma di simulazione Star ccm+ v9.02.005R. 
Per la mesh di volume sono stati utilizzati elementi poliedrici, mentre per la mesh di superficie si è
utilizzato il comando “remesh surface” presente sul solutore.
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La suddivisioni delle regioni, già accennate in precedenza, è stata la seguente:
1. Volume di controllo
2. Overset fusoliera
3. Overset semiala destra
4. Overset semiala sinistra
5. Overset canard destro
6. Overset canard sinistro
Data la presenza di più regioni è stato necessario definire una regione “mesh” nel menù a tendina
“continua” di star ccm+, per ogni elemento che compone Horus, per un totale di 6.  
Nella regione “volume di controllo” è stata inserita una zona a forma cilindrica, coassiale al volume
di  controllo  stesso,  di  infittimento  della  mesh  che  contenesse  approssimativamente  il  velivolo
durante la simulazione.
Questo  infittimento  è  stato  necessario  per  non  aumentare  eccesivamente  il  numero  di  celle  e
contemporaneamente consentire  di diminuirne la dimensione attorno al velivolo.
La dimensione delle celle nella zona di infittimento è stata fissata in 0.22 m.
Nella  tabella  seguente  sono riassunte  le  caratteristiche della  mesh usata  per  questa  prova nelle
diverse regioni.
Target size Minimum size
Volume di controllo (in,out, s1) 1.0 m / 1.0 m/1.0 m 0.5 m / 0.5 m / 0.5 m
Overset fusoliera (s2, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala destra (s3, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala sinistra (s4, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard destro (s5, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard sinistro (s6, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Per migliorare la qualità della mesh, si è inoltre innalzato il numero di cicli di ottimizzazione della
mesh fino al valore massimo di 8 consentito dal solutore.
Non è stato invece impostato l'opzione di Refinement mesh, che il meshatore consente, per questa
simulazione, perchè avendo a disposizione una zona di infittimento della mesh si sarebbe potuto
avere comunque un controllo più accurato della mesh nella zona centrale del dominio di calcolo.
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Nelle seguenti immagini si vede la mesh di volume delle varie parti della simulazione:
Figura 18: Vista prospettica della mesh di volume del dominio di calcolo.
Figura 19: Sezione del dominio di calcolo con relativa mesh di volume, si evidenzia,  in questa figura, 
la zona centrale di forma allungata dove è stata infittita la mesh.
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Figura 20: Vista prospettica della mesh di volume della regione di overset della fusoliera di Horus; 
il velivolo si trova all'interno del cilindro rosso.
Figura 21: Vista prospettica della mesh di volume di Horus; 
in rosso evidenziate le zone di overset delle semi ali e dei canard.
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Figura 22: Vista prospettica della mesh di volume di Horus con le superfici mobili retratte.
Figura 23: Vista prospettica della mesh di volume di Horus con le superfici mobili aperte.
• La fisica e la simulazione:
I parametri di impostazioni per quanto riguarda la fisica sono stati i seguenti:
• Modello RANS;
• Simulazione non stazionaria, tridimensionale;
• Gas a densità costante: 1.225 kg/m^3;
• Effetti di gravità;
• Effetto delle due forze concentrate (propulsive e di portanza dell'equilibratore del canard);
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• Turbolenza;
• Modello di turbolenza K-ε;
• DFBI;
I parametri impostati per la simulazione sono stati i seguenti:
• Tempo totale di simulazione 2 sec;
• Nr di iterazioni per time step: 8;
Sono state  inoltre  implementate  le  function  per  riprodurre  il  movimento  delle  superfici  alari  e
canard. In particolare, come visto in precedenza, dovendo ruotare il canard di 90° in un tempo pari a
0.05 secondi, la sua velocità angolare di rotazione è stata impostata nel seguente modo:
– 0 se t < 0.15;
– (π/2)/0.05 rad/s se 0.15<t<0.2
– 0 se t > 0.2;
Per quanto riguarda le due semi-ali, tenendo conto che l'angolo spazzato vale 85° circa, si sono
utilizzate le seguenti impostazioni in termini di velocità angolare:
– (85*π/180)/0.15 rad/s se 0<t<0.15
– 0 se t > 0.15;
L'asse di rotazione è quello z;  e il verso di rotazione è orario per la semiala destra e il  canard
sinistro, mentre è antiorario per le altre due superfici.
Nelle altre due prove, del caso “Base” si è variato il time step, usando 0.005 e 0.01 secondi per
valutare le eventuali differenze nella traiettoria e una effettiva dipendenza della simulazione dal
time step.
Prova Option force:
Questa prova è stata effettuata nel seguente modo.
In pratica fino a t < 0.3 s secondi, la simulazione si svolge esattamente con la stessa dinamica del
caso precedente, quello di base. 
Dal tempo t > 0.3 s la forza di portanza agente sul canard viene eliminata (equivale quindi a ruotare
in posizione neutra l'equilibratore del canard) e il velivolo procede fino a t=2 secondi, con la sola
forza propulsiva del motore, senza più il canard deflesso.
Lo scopo di  questa  prova  è  stato  quello  di  tentare  di  far  percorrere  una traiettoria  migliore  al
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velivolo del caso “base” poiché dalle simulazioni di prova effettuate per impostare i casi che si
stanno descrivendo, è apparsa una netta tendenza di Horus a cabrare, fino a stallare e ribaltarsi,
cadendo successivamente in caduta libera.
Anche questa prova è stata effettuata con due time step diversi, cioè 0.01 e 0.005 secondi.
Prova No Forze:
Questa simulazione differisce da quella di base in quanto si sono eliminate tutte le forze esterne
concentrate agenti, cioè la portanza aggiunta del canard dovuta alla deflessione dell' equilibratore e
la forza propulsiva del motore.  Si tratta di una prova in cui si valuta la traiettoria libera di Horus
senza nessun intervento esterno.
Questa prova è utile poiché si potrebbe pensare di ricalibrare l'uso del motore e dell'equilibratore
durante la fase di lancio per correggere un'eventuale traiettoria o dinamica errata dopo il lancio.
Anche questa prova è stata effettuata con due time step diversi, cioè 0.01 e 0.005 secondi.
Prova Mesh Uniforme:
Questa prova è stata effettuata togliendo l'infittimento della mesh nella zona centrale del volume di
controllo. La mesh quindi è stata generata in modo uniforme su tutto il dominio di calcolo, con le
stesse dimensioni di quelle che sono state utilizzate nella zona di infittimento del caso base.
Questo,  per  riassumere  le  caratteristiche  della  mesh,  che  come si  vede  si  differenzia  dal  caso
“Base”per solo l'assenza della zona di infittimento mesh centrale e ovviamente il fatto che la mesh
di volume dell'intero dominio di calcolo, (lo sfondo dell' overset per chiamarlo per un altro nome)
ha una dimensione fissa e uniforme.
Target size Minimum size
Volume di controllo (in, out, s1) 0.22 m / 0.22 m/ 0.22 m 0.22 m / 0.22 m / 0.22 m
Overset fusoliera (s2, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala destra (s3, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala sinistra (s4, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard destro (s5, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard sinistro (s6, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
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Prova Mesh Big:
Questa prova è stata effettuata usando una mesh di volume più grande possibile, in particolare si è
posta la dimensione mesh di infittimento: 0.3 m e le seguenti dimensioni per le altre superfici.
Target size Minimum size
Volume di controllo (in, out, s1) 1.0 m / 1.0 m/1.0 m 0.8 m / 0.8 m / 0.8 m
Overset fusoliera (s2, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala destra (s3, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset semiala sinistra (s4, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard destro (s5, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Overset canard sinistro (s6, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.005m
Anche questa prova è stata effettuata con due time step diversi: 0.01s e 0.005s. 
Lo scopo di questa simulzione, come nella precedente, è stato quella di verificare la differenza in
termini  di  traiettoria  rispetto  ai  casi  (con lo  stesso time step)  base,  e  cioè  verificare quanto  la
simulazione sia sensibile ad una mesh più rada o comunque diversa.
Prova statica:
La prova statica è stata effettuata, come appare nella precedente tabella, in tre configurazioni di time
step diverse.
Lo scopo era verificare i  dati  numerici,  che venivano dalla  simulazione dinamica,  e  il  corretto
funzionamento delle procedure di movimentazione delle ali e dell'overset.
Inoltre essendo la simulazione statica, ovvero ad assetto costante, è possibile raccogliere dati sulla
variazione dei parametri (quale coefficienti di portanza, resistenza, momento ecc) durante l'apertura
delle superfici mobili.
Dominio di calcolo e mesh nel caso della simulazione statica:
Il  dominio  di  calcolo,  nel  caso  della  simulazione  statica,  risulta  ridotto,  in  quanto  non  c'è  il
movimento del velivolo, per cui si è potuto ridurre la dimensione nella direzione del moto rispetto
al caso dinamico. 
In particolare la forma del dominio di calcolo è rimasta cilindrica, con lo stesso diametro del caso
dinamico, cioè 20 metri.
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La lunghezza del dominio di calcolo (altezza del cilindro) è stata ridotta a 17 metri.
Nelle seguenti figure si vedono le immagini del dominio di calcolo del caso statico:
Figura 24: Vista prospettica del dominio di calcolo e relativa mesh di volume di Horus, nel caso statico.
Figura 25: Vista in sezione della mesh di volume di Horus, nel caso statico.
Si noti che non è stata posizionata questa volta la zona di infittimento mesh nel tronco centrale del
dominio di calcolo, come fatto per i casi dinamici  (escluso il caso di mesh uniforme), in quanto
ovviamente il velivolo si trova fermo per cui serve avere una mesh più fine solo in prossimità del
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modello e non in una intera zona caratterizzata dal passaggio del velivolo in movimento.
La mesh effettuata ha le seguenti caratteristiche in termini di dimensioni:
Target size Minimum size
Volume di controllo (in, out, s1) 1.0 m / 1.0 m/1.0 m 1.0 m / 1.0 m / 1.0 m
Overset fusoliera (s2, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.002m
Overset semiala destra (s3, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.002m
Overset semiala sinistra (s4, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.002m
Overset canard destro (s5, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.002m
Overset canard sinistro (s6, ov) 0.01 m / 0.01m 0.001 m / 0.002m
Considerazioni sulle mesh di volume:
Le mesh di volume illustrate ed effettuate per compiere le simulazioni, appaiono sorprendenti: le
mesh illustrate nelle immagini precedenti e descritte nelle tabelle, appaiono molto “rade” rispetto a
quello che ci si potrebbe aspettare; il numero di celle usate è per ciò molto ridotto.
La procedura per definire la mesh da usare è stata la seguente: si è partiti con una mesh abbastanza
rada, per verificare che tutto fosse impostato correttamente, le macro, le function che definiscono la
velocità, e l'asse di rotazione delle superfici alari, le impostazioni delle forze da applicare al motore
e alle superfici del canard. In particolare è stato anche verificato che funzionasse correttamente la
mesh e che, soprattutto, fossero compatibili time step-velocità di avanzamento delle singole parti e
dimensione della mesh. In seguito si è progressivamente ridotta la dimensione della mesh e il time
step, fino a giungere al compromesso giusto che facesse completare la simulazione. 
Durante queste prove, precedenti alle simulazioni definitive, ci si è accorti che la dimensione della
mesh non poteva essere ridotta più di quello che si pensava perchè comparivano degli errori durante
la simulazione, che quindi non giungeva al termine. L'errore che compariva faceva riferimento ad
una dimensione di mesh non adatta, o troppo fine o troppo rada.
La strada seguita in principio, a seguito dell'errore appena menzionato, è stata quella di ridurre la
dimensione della mesh, pensando che questa fosse troppo rada. Nonostante tutti i tentativi in questa
direzione, questo errore persisteva, ragion per cui si è deciso di mantenere la mesh della dimensione
dell' ultimo  tentativo funzionante, che è appunto quella descritta precedentemente. 
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CAPITOLO 3
3.1 Risultati, grafici e immagini
Si riportano in seguito i risultati delle simulazioni
3.1.1 Simulazione Base TS 0.01:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
34
 Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i  3 assi  cartesiani al  variare del
tempo:
Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto.
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di portanza e la portanza di Horus
al  variare  del  tempo;  i  successivi  due  grafici  sono  relativi  al  coefficiente  di  resistenza  e  alla
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resistenza aerodinamica, sempre al variare del tempo:
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
come ultimo grafico si presenta il grafico dei residui della simulazione:
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3.1.2 Simulazione Base TS 0.005:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto.
Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
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Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Il prossimo e ultimo grafico rappresenta invece l'andamento dei residui in questa simulazione:
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3.1.3 Simulazione Base TS 0.002:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto.
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
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velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Come ultimo grafico della simulazione in questione si presenta il grafico dei residui:
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Nella figura seguente si mostrano i grafici della traiettoria al variare del tempo per tutti e tre i time
step sopra descritti:
Nella prossima figura invece si mostra il raffronto tra le tre velocità nelle tre simulazioni con i
relativi time step mostrati in precedenza:
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Di seguito si propone il grafico che confronta le traiettorie sul piano XZ:
Come ultimo grafico si presenta il grafico di confronto tra i diversi time step della traiettoria di
Horus sul piano YX:
56
Si fa  notare che la  differenza tra  i  tre  casi  sopra analizzati  è  abbastanza piccola;  in  termini  di
traiettoria non vi è una sostanziale differenza, le traiettorie sul piano X-Z appaiono sostanzialmente
simili, appaiono solo leggermente diverse il punto di altezza massima e la forma della traiettoria.
Simulazione FP Option
In questa simulazione si è limitato l'uso delle forza di portanza solo in un intervallo di tempo tra 0.2
e 0.3 secondi dopo l'apertura di ali e canard. Le simulazioni sono state sono due con time step di
0.005s e 0.01s. Si presentano quindi i grafici ottenuti.
3.1.4 Simulazione “Option” Time step 0.005:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
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aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Di seguito si riporta l'andamento dei residui per questa simulazione:
3.1.5 Simulazione “Option” Time step 0.01:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
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Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
68
69
I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Il prossimo conclusivo grafico per questa simulazione rappresenta invece l'andamento dei residui
con il numero di iterazioni:
Nei prossimi grafici si fa il confronto tra i due time step con grafici distanze-tempo, velocità tempo,
diagrammi XY e diagrammi XZ:
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Ecco gli ultimi due grafici confronti  XY e XZ:
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Simulazione “Mesh BIG”
In questa simulazione come detto in fase di presentazione dei casi,  si è usata la mesh più rada
possibile, per vedere le eventuali variazioni rispetto ai casi con mesh diverse.
3.1.7 Simulazione Mesh Big time step 0.005 s:
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto.
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Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
75
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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L'ultimo grafico è riservato come al solito ai residui nella simulazione:
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3.1.8 Simulazione Mesh Big time step 0.01s
Si presentano quindi ora i grafici relativi alla simulazione con time step 0.01s.
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto.
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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L'ultimo grafico che si presenta come sempre è il grafico dei residui della simulazione:
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 Nel seguito i grafici di confronto tra le due simulazioni eseguite. Il primo grafico è come al solito la
traiettoria sul piano XZ:
Il secondo grafico è la traiettoria sul piano XY:
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Il terzo grafico è invece il confronto tra le velocità al passare del tempo:
L'ultimo  grafico  mostra  invece  le  posizioni  di  Horus  al  passare  del  tempo  lungo  i  tre  assi  a
confronto:
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Simulazione senza forze:
Questa simulazione come detto in precedenza è stata fatta per valutare la traiettoria libera di Horus
senza nessuna forza propulsiva o concentrata sul canard. Sono presenti solo le forze Aerodinamiche
e la gravità. 
3.1.9 Simulazione senza forze, time step 0.005 s
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
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Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Il prossimo grafico, come sempre rappresenta l'andamento durante la simulazione dei residui:
3.1.10 Simulazione senza forze time step 0.01 s
Si presentano qui i grafici relativi alla simulazione con time step di 0.01s. Di seguito il grafico della
traiettoria di Horus sul piano XZ: sull'asse orizzontale la distanza percorsa in orizzontale, mentre
sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
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portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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Il prossimo grafico rappresenta come prima, l'andamento dei residui durante la simulazione:
I  prossimi  quattro  grafici  sono,  come  sempre,  il  confronto  tra  i  due  time  step  durante  questa
simulazione senza le forze concentrate.  Il  primo confronto che si  fa è quello  sulle  posizioni al
variare del tempo:
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Il prossimo grafico rappresenta le velocità di Horus al passare del tempo con il confronto tra le due
simulazioni con time step diversi:
I prossimi due grafici sono le posizioni sul piano XZ con il confronto tra i due time step:
Il prossimo confronto è sul piano XY:
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Simulazione Mesh uniforme
Questa simulazione si è effettuata  con una mesh uniforme su tutto il dominio di calcolo. 
3.1.11 Simulazione Mesh uniforme Time step 0.005 s
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
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Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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3.1.12 Simulazione Mesh uniforme Time step 0.01 s
Di  seguito  il  grafico  della  traiettoria  di  Horus  sul  piano  XZ:  sull'asse  orizzontale  la  distanza
percorsa in orizzontale, mentre sull'asse verticale le posizioni assunte dal velivolo in verticale:
Nel prossimo grafico la traiettoria di Horus sul piano XY, cioè in vista dall'alto:
113
Nel seguente grafico invece si illustra l'andamento della velocità di Horus lungo i tre assi: X,Y, Z:
Nel prossimo grafico si riportano le posizioni di Horus lungo i 3 assi cartesiani al variare del tempo:
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Nei seguenti grafici invece sono presentate le curve degli angoli di beccheggio, imbardata, rollio;
velocità e accelerazione angolare lungo i tre assi cartesiani, al variare del tempo:
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Nei prossimi grafici invece si illustra l'andamento del coefficiente di di resistenza e alla resistenza
aerodinamica, sempre al variare del tempo; i successivi due grafici sono relativi al coefficiente di
portanza e la portanza di Horus al variare del tempo;
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I prossimi grafici invece mostrano l'andamento del coefficiente di momento e il momento di Horus
lungo i tre assi cartesiani:
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L'ultimo grafico che si presenta, come sempre, è il grafico dei residui della simulazione:
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I prossimi grafici rappresentano, come usualmente, il confronto tra i due time step usati per questa
simulazione:
Il primo grafico, è il confronto sul piano XZ dei due casi:
Il secondo grafico è quello relativo al confronto della traiettoria sul piano XY:
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Il terzo grafico rappresenta il confronto tra i due casi di time step per quanto riguarda le posizioni al
variare del tempo:
L'ultimo grafico è invece relativo al confronto tra le velocità lungo i tre assi:
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Simulazioni statiche
Si riportano nel seguito i grafici delle simulazioni statiche, fatte, come detto in precedenza, per
confronto con i casi dinamici.
Naturalmente in questo caso non sono presenti i grafici riguardanti le traiettorie e le velocità. 
Le simulazioni effettuate sono state tre, cioè con tre time step: 0.01 s, 0.005 s e 0.002 s.
3.1.13 Simulazione statiche Time step 0.01 s
Il primo grafico che si presenta è quello relativo al coefficiente di resistenza aerodinamica al variare
del tempo.
Naturalmente si nota che dopo t=0.2 s i grafici tendono a stabilizzarsi, perchè tutte le superfici sono
ferme, rispetto alle pareti del dominio di calcolo e ferme tra di loro, quindi i coefficienti, i momenti
e le forze rimangono costanti nel tempo.  
Il prossimo grafico è la resistenza aerodinamica:
122
I prossimi due grafici sono il coefficiente di portanza e la portanza do horus:
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Il prossimo grafico è l'andamento dei coefficienti di momento rispetto ai tre assi:
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L'ultimo grafico è quello relativo ai residui della simulazione:
3.1.14 Simulazione statiche Time step 0.005 s
Il caso qui analizzato ha un time step di 0.005 secondi.
Il primo grafico che si illustra è quello relativo al coefficiente di resistenza aerodinamica:
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Il prossimo grafico è quello relativo alla resistenza aerodinamica:
Il prossimo grafico è il grafico del coefficiente di portanza:
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Il prossimo grafico invece è la portanza di Horus.
Il prossimo grafico rappresenta l'andamento nel tempo dei coefficienti di momento lungo i tre assi:
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Come ultimo grafico si presenta l'andamento dei residui durante la simulazione:
3.1.15 Simulazione statiche Time step 0.002
L'ultima simulazione statica presentata è quella con time step pari a 0.002 s.
Il primo grafico come al solito è quello del coefficiente di resistenza:
128
Il grafico successivo è quello relativo alla resistenza aerodinamica:
I due seguenti grafici sono relativi al coefficiente di portanza e alla portanza:
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Gli ultimi due grafici come sempre mostrano l'andamento del coefficiente di momento lungo i tre
assi e il grafico dei residui durante la simulazione:
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3.2 Commenti alle soluzioni:
Guardando i grafici di confronto ottenuti, si nota che non vi è una reale differenza tra i vari casi
analizzati,  naturalmente si parla delle simulazioni con la stessa “dinamica” cioè i tre casi: base,
mesh grande e quella con mesh uniforme.
La traiettoria si discosta di poco se si confrontano tutte le simulazioni analizzate.
In particolare appare maggiore la differenza di traiettoria tra i casi che hanno time step diversi
piuttosto che i confronti tra simulazioni con mesh differenti ma con stesso time step.
La prima differenza è evidente nei grafici già illustrati come riassunto nelle simulazioni precedenti:
si vedono chiaramente delle differenze di traiettoria, specialmente nel tratto finale; in alcune appare
una traiettoria a mò di cappio, in altre invece il punto di altezza massimo viene raggiunto senza
questa forma particolare, ma con un semplice picco. 
In generale però la traiettoria appare non idonea ad un normale volo in nessuno dei casi Base, mesh
grande e mesh uniforme.
Le diverse traiettorie tra casi aventi mesh diverse invece son presentati nei seguenti grafici.  
Il primo grafico rappresenta il confronto sul piano XZ della traiettoria con time step pari a 0.01s
delle simulazioni base, mesh grande e mesh uniforme.
131
Si sottolinea come, dal grafico precedente, sia praticamente impossibile notare la differenza tra le
tre diverse traiettorie, questo a confermare il fatto che la differenza di traiettoria tra mesh diverse è
praticamente  trascurabile.  Le  traiettorie  appaiono  diverse  solo  nella  parte  finale  che  appare
comunque non accettabile in quanto il velivolo in quella fase è in stallo, a velocità quasi nulla e sta
per cadere verso il basso in caduta libera.
Il  prossimo grafico rappresenta il  confronto sul  piano XZ della  traiettoria  con time step pari  a
0.005s
Anche in questo caso le tre traiettorie appaiono quasi identiche e indistinguibili, differenziandosi
solo leggermente nella parte finale, anche se l'andamento rimane molto simile.
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Ancora una volta la traiettoria appare non accettabile per un velivolo in normale missione.
Per  completezza  si  presentano  anche  i  prossimi  grafici,  che  rappresentano  lo  scostamento
percentuale delle tre traiettorie lungo la traiettoria.
Il primo grafico è relativo all'errore percentuale tra la simulazione base e quella con mesh grande,
sul piano XZ, con time step 0.01 s.
Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
uniforme, sul piano XZ, con time step 0.01 s.
Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
grande, sul piano XZ, con time step 0.005 s.
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Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
uniforme, sul piano XZ, con time step 0.005 s.
Si fa notare che gli scostamenti percentuali tra le traiettorie sono molto piccoli, sempre sotto l'1.5%
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I prossimi grafici illustrano invece le traiettorie, sempre nel confronto tra le precedenti tre mesh, sul
piano XY. Il primo grafico è relativo al time step 0.01 s, mentre il grafico successivo è quello
relativo al time step di 0.005s.
Come  appare  evidente,  anche  in  questi  due  grafici  la  differenza  tra  le  tre  traiettorie  risulta
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assolutamente trascurabile, che appaiono quindi quasi indistinguibili.
Nei prossimi grafici si illustrano invece i grafici analoghi sul piano XY, il primo è il grafico relativo
all'errore percentuale tra la simulazione base e quella con mesh uniforme, sul piano XY, con time
step 0.01 s.
Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
grande, sul piano XY, con time step 0.01 s.
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Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
uniforme, sul piano XY, con time step 0.005 s.
Il  prossimo grafico  è  relativo  all'errore  percentuale  tra  la  simulazione  base  e  quella  con mesh
grossa, sul piano XY, con time step 0.005 s.
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I  prossimi  due grafici  rappresentano invece il  confronto tra  i  casi  citati  per quanto riguarda la
velocità mentre i successivi due  le posizioni con time step di 0.01 s e o.005 s.
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Ancora una volta è evidente come le velocità nei primi due grafici, e le posizioni nei seguenti due,
appaiono praticamente indistinguibili, a rimarcare il fatto che le differenze di mesh generate non
portano a reali differenze tra le traiettorie e le velocità.
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Come ultimo gruppo di grafici, si presentano i confronti percentuali tra time step nelle simulazioni
base, mesh uniforme e mesh grande, sulla traiettoria sul piano XZ e XY.
Questi  grafici  tengono  come  caso  principale  quello  con  time  step  di  0.005  s  rispetto  al  quale
vengono quindi calcolate le percentuali.  Sull'asse x è presentata la distanza rispetto al  punto di
partenza, cioè la coordinata X, mentre sull'asse y è presentato l'errore percentuale.
Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XZ per il caso base :
 Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.002s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XZ per il caso base :
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Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.002s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XY per il caso base :
Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XY per il caso base :
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Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XZ per il caso mesh uniforme :
Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XY per il caso mesh uniforme :
Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XZ per il caso mesh grande :
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Il prossimo grafico è il confronto percentuale tra i time step 0.01s e 0.005 s sulla traiettoria nel
piano XY per il caso mesh grande :
Come detto in precedenza, e come appare evidente da tutti questi grafici, gli errori percentuali qui
sulle traiettorie sono molto più grandi che nei casi visti in precedenza nei confronti tra le diverse
mesh,  questo  a  rimarcare  che  la  differenza  più  grande  l'ha  fatta  il  time  step  e  non la  diversa
meshatura del dominio di calcolo.
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CAPITOLO 4
Conclusioni e sviluppi futuri.
4.1 Conclusioni:
Le simulazioni presentate in questo elaborato di tesi, hanno lo scopo di illustrare a grandi linee la
traiettoria e le caratteristiche in termini di coefficienti forze e momenti del velivolo durante la fase
di lancio nei primi due secondi di volo. In questo periodo Horus apre le superfici alari (canad e ala)
e al termine dei due decimi di secondi, inizia il vero volo con motore acceso.
La simulazione è stata fatta, come spiegato per bene in precedenza, con alcune approssimazioni, in
particolare:
• La deflessione delle superfici mobili del canard è stata omessa, simulando l'effetto da esse
generate  con  una  forza  costante  di  modulo  uguale  alla  differenza  (misurata  in  una
simulazione CFD statica) tra la soluzione con equilibratore deflesso e non.
• Il motore, e quindi l'elica propulsiva, sono stati omessi dal punto di vista materiale, ma ne è
stato simulata la presenza dal punto di vista della fisica: si è impostata una forza costante di
modulo  pari  alla  spinta  reale  generata  dal  motore.  Questo  ovviamente  rende  diverso  il
campo di moto aerodinamico attorno al velivolo, poiché non c'è l'effetto dell'elica in termini
di flusso deviato dall'asse longitudinale del velivolo Manca inoltre ovviamente la coppia
rotante dell'effetto dell'elica.
• Un'altra approssimazione è stata fatta eliminando dalla geometria del modello di Horus sia
le winglet all'estremità alare, sia i perni attorno ai quali ruotano le due superfici  semi-canard
e le due semi-ali. 
Le  simulazioni  presentate  mostrano,  in  definitiva,  che  la  traiettoria  di  Horus  nei  due  secondi
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successivi al lancio non è accettabile così com'è stata ideata.
Il velivolo si immette, come ben illustrato nel precedente capitolo, in una traiettoria a cabrare che lo
porta poi a stallare e a cadere rovinosamente.
Se  si  escludono  gli  istanti  finali  delle  simulazioni  caratterizzati  da  una  traiettoria  chiaramente
inaccettabile, gli istanti successivi al tempo t=0.2 s appaiono comunque decisivi per il motivo che
immettono poi Horus in una traiettoria non corretta.
La traiettoria appare non corretta neppure sul piano XY, come si vede, il velivolo tende a virare
verso sinistra. Bisogna poi considerare che la forza che agisce sul canard, che come detto simula la
deflessione stessa delle superfici mobili, rimane costante nel tempo, mentre la traiettoria porta tutte
le superfici a stallare e quindi a perdere efficienza, riducendo quindi la forza che ha generato quella
traiettoria.
Appaiono invece mediamente più accettabili i casi presentati che sono stati chiamati con il nome di
“Option”, in cui come ricordato, la forza concentrata sul canard è esercitata nell'intervallo di tempo
da t=0.2 a t=0.3 s. Il velivolo presenta una traiettoria a scendere, ma se si analizzano meglio i grafici
si avverte che la discesa appare molto leggera e non molto pronunciata ne come angolo ne come
valore assoluto di quota. La traiettoria sul piano XY appare simile ai casi precedenti, per cui anche
in questo caso si evidenzia una tendenza do Horus a virare verso sinistra.
4.2 Sviluppi futuri:
Per migliorare la conoscenza della dinamica di volo in questo transitorio durante il lancio sarebbe
quindi opportuno ideare una simulazione più precisa della forza generata dal canard, in particolare
sarebbe utile modellizzare diversamente la deflessione del canard. 
La procedura ideale sarebbe appunto quella di simulare la reale deflessione della superficie mobile
del canard, in modo quindi da considerare l'eventuale perdita di portanza che si viene a generare nel
momento  in  cui  la  superficie  del  canard  stalla.  Questa  movimentazione  andrebbe  chiaramente
eseguita nell'intervallo di tempo tra t=0 e t=0.2 s in cui vengono dispiegate tutte le superfici alari.
Sarebbe inoltre interessante, capire se fosse possibile usare una mesh di volume con dimensioni più
piccole e verificare eventualmente le differenze con le simulazioni proposte in questa tesi, al fine di
poter  anche  usare  una  rete  di  computer  (cluster)  per  poter  simulare  in  maniera  più  precisa  la
situazione. Questo tipo di sviluppo consentirebbe anche eventualmente di usare un time step più
piccolo di 0.002 s, magari 0.001 s oppure meglio ancora 0.0005 s, così da valutare la  traiettoria ed
evidenziare delle eventuali differenze con i casi sopra proposti, giacchè come visto in precedenza, la
maggiore differenza,  tra  le  simulazioni  presentate,  si  ha modificando il  time step piuttosto  che
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modificando la mesh.
Sarebbe  inoltre  opportuno  studiare  anche  l'effetto  dell'elica  sia  in  termini  aerodinamici  (come
modifica del campo di moto che si viene a creare con la presenza dell'elica stessa) sia in termini di
dinamica a causa delle forze e momenti di reazione che il motore genera sul velivolo, oltre che di
dinamica dell'apertura durate l'intervallo di tempo tra t=0 e t=0.2 s in cui vengono dispiegate tutte le
superfici alari.
Appare anche utile una simulazione che tenga conto anche degli elementi mancati nella geometria,
come ricordato in precedenza: le winglet, che vengono estratte anche loro nell'intervallo di tempo
tra t=0 e t=0.2 s in cui vengono dispiegate le altre superfici alari, e i perni delle superfici mobili
stesse.
Una ulteriore analisi va ovviamente fatta sulle tempistiche di intervento delle superfici mobili del
canard: in particolare andrebbe analizzato quanto e per quanto tempo andrebbero azionate queste
superfici al fine di immettere il velivolo in una traiettoria soddisfacente. E' utile a tal proposito l'uso
della  simulazione  effettuata  durante  questo  studio,  nel  caso  “no  F”  nel  quale  veniva  simulata
l'assenza totale di forze applicate al velivolo, che quindi risentiva solo degli effetti gravitazionali e
del campo di moto fluidodinamico attorno ad esso. Questa simulazione, perfezionata come spiegato
in precedenza,  potrebbe consentire di  tarare perfettamente l'uso delle superfici  mobili  al  fine di
immettere Horus su una traiettoria più corretta.
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